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L'obiettivo della tesi è mettere a punto una procedura che permetta di 
eseguire simulazioni sul comportamento aeroelastico di corpi investiti da 
un flusso utilizzando i software ANSYS MECHANICAL e FLUENT 
rispettivamente per il problema meccanico e per quello aerodinamico. 
Entrambi i codici sono inclusi nel pacchetto di ANSYS WORKBENCH. 
Si tratta quindi di risolvere un problema aeroelastico interfacciando un 
codice FEM con un codice CFD. La geometria di prova utilizzata è quella 
dell'ala di un catamarano da competizione classe AC62. Date le basse 
velocità e le grandi rigidezze in gioco è sufficiente simulare solo il 
comportamento aeroelasto-statico dell'ala, mentre le forze d'inerzia e quindi 
il comportamento dinamico possono essere trascurati. L'analisi consiste nel 
risolvere singolarmente il problema fluido e quello meccanico con due 
codici diversi dove ciascuno di essi funziona come una black box in cui 
entrano ed escono dei dati. Questo approccio si chiama co-simulazione e 
richiede il passaggio di dati tra i due solutori. Essi vengono interfacciati 
grazie al modulo System Coupling fornito in ANSYS, che vedremo nel 
dettaglio, il quale permette appunto il trasferimento di dati tra i due 
software. Una parte del lavoro si focalizza sulle operazioni di set-up per 
interfacciare correttamente i due codici e sulla presentazione degli 
algoritmi che permettono il passaggio di dati e la deformazione della griglia 
fluida. 
Vengono poi riportati alcuni risultati della simulazione e confrontati con i 
risultati ottenuti per l'ala rigida al fine di testare la procedura. Come 
verifica ulteriore viene fatta una seconda simulazione utilizzando un 
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materiale di diversa rigidezza per il longherone dell'ala e quindi vengono 
confrontati i risultati con quelli della prima simulazione. 
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1 Introduzione 
1.1 Interazione fluido-struttura 
L'interazione fluido-struttura avviene quando un fluido esercita azioni di 
tipo meccanico o termico su una struttura. La deformazione di tale struttura 
influenza il campo fluidodinamico perturbandone le condizioni iniziali. 
L'analisi del sistema può essere molto complicata se si considerano 
simultaneamente tutti i problemi. Per semplificare il problema si può 
disaccoppiare il problema fluidodinamico  ipotizzando il corpo rigido 
indeformabile e riportando i risultati ottenuti per la verifica strutturale. 
In alcuni casi non è possibile fare ciò poiché il funzionamento della 
struttura dipende dalla sua stessa deformazione. 
Le interazioni tra strutture flessibili e i flussi che le investono comprendono 
una grande varietà di fenomeni in diversi campi di applicazione. Alcuni di 
essi sono: 
• aeronautica (flutter delle ali) 
• ingegneria civile (ponti e grattacieli) 
• turbomacchine 
• interazioni termiche tra solido e fluido 
• applicazioni biomediche 
• valvole e regolatori di pressione 
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Specialmente in campo aeronautico lo studio dell'interazione fluido 
struttura è fondamentale visto che le strutture devono essere ottimizzate dal 
punto di vista del peso e talvolta sono molto deformabili.  
Oggi in molti progetti ingegneristici è necessario lo studio aeroelastico sin 
dalle fasi di progettazione della struttura. Questo è possibile grazie 
all'aumento delle risorse computazionali degli ultimi anni che hanno ridotto 
i tempi di calcolo e hanno permesso l'utilizzo di metodi numerici più 
raffinati soprattutto per quanto riguarda la fluidodinamica come le 
equazioni di Eulero e le equazioni di Navier-Stokes mediate alla Reynolds 
(RANS). Il nostro caso d'interesse è lo studio del comportamento 
aeroelastico di un'ala rigida di un catamarano da competizione. La struttura 
dell'ala subisce grosse deformazioni. Per valutare e migliorare le 
prestazioni dell'ala è quindi importante tener conto degli effetti aeroelastici 
fin dalle prime fasi della progettazione. 
1.2 Struttura della tesi 
Nel capitolo 2 viene fatta una panoramica generale dei problemi 
aeroelastici più importanti e dei loro effetti. 
Nel capitolo 3 vengono descritti i metodi di risoluzione utilizzati 
nell'aeroelasticità computazionale e i diversi tipi di accoppiamento che si 
possono utilizzare per l'analisi di problemi di interazione fluido-struttura 
(FSI). 
Nel capitolo 4 viene descritto il metodo di analisi di problemi aeroelastici 
all'interno di ANSYS introducendo il modulo di interfaccia System 
Coupling e esplicando i metodi di mapping e di deformazione della griglia 
che vengono utilizzati. 
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Nel capitolo 5 vengono presentati i modelli strutturale e aerodinamico con 
cui è stato affrontato il problema aeroelastico. Come introduzione al 
modello fluido sono riportate alcune nozioni sul principio di funzionamento 
di un'imbarcazione a vela. Inoltre vengono descritti: la procedura di 
interazione fluido-struttura con FLUENT e MECHANICAL, le 
impostazioni necessarie per i rispettivi modelli compreso il modulo di 
accoppiamento e le impostazioni relative alla convergenza della 
simulazione. Infine si riportano i risultati per ala rigida e ala deformabile 
confrontandoli tra loro in modo da testare la procedura. Si riportano anche i 
risultati di una seconda simulazione, in cui si è utilizzato un materiale di 
rigidezza minore per la modellazione del longherone anteriore dell’ala, e 




L'aeroelasticità è lo studio della mutua interazione tra le forze inerziali, 
elastiche e aerodinamiche agenti in un solido esposto ad una corrente fluida 
e l'influenza di tale studio sulla progettazione della struttura. Questa 
definizione fu data da Collar nel 1947 che classificò i problemi aeroelastici 
mediante un triangolo di forze (Figura 2.1). 
 
Figura 2.1: Triangolo di Collar 
L'aeroelasticità concerne quindi i fenomeni in cui si ha un'interazione tra 
fluido e struttura. I suoi effetti sono stati scoperti in importati costruzioni 
civili come il Tacoma Bridge (Figura 2.2). Si osservarono oscillazioni della 
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Figura 2.2: Oscillazioni del Tacoma Bridge prima del collasso. 
Invece in campo aeronautico gli effetti dell'aeroelasticità sono stati 
osservati dopo la fine della seconda guerra mondiale quando ci fu un 
incremento delle velocità dei velivoli mentre le strutture non avevano 
rigidezza sufficiente a evitare fenomeni aeroelastici. 
L'aeroelasticità si può dividere in due sottoclassi: aeroelasticità statica e 
aeroelasticità dinamica. L'aeroelasticità statica coinvolge i fenomeni in cui 
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si ha interazione tra forze elastiche e forze aerodinamiche mentre 
nell'aeroelasticità dinamica sono coinvolte anche le forze inerziali. 
2.2 Aeroelasticità statica e dinamica 
Un problema di aeroelasticità statica può essere affrontato con delle 
importanti semplificazioni. Il tempo non è una variabile del problema 
quindi le forze aerodinamiche si calcolano risolvendo un flusso stazionario. 
Inoltre come accennato in precedenza le forze di inerzia non sono presenti 
nell'equazioni di equilibrio. 
I principali fenomeni legati all'aeroelasticità statica sono: 
• Ridistribuzione dei carichi 
• Divergenza 
 
La ridistribuzione dei carichi si ha quando i carichi aerodinamici agenti sul 
corpo (per esempio un'ala) deformano il corpo stesso modificando anche il 
comportamento aerodinamico. Nel caso di un'ala il fenomeno può portare a 
variazioni della distribuzione di portanza e del valore della portanza 
complessiva ma anche a una risposta meno efficiente delle superfici di 
controllo. 
É molto importante la rigidezza del corpo e l'entità dei carichi che insieme 
suggeriscono quanto possono essere importanti gli effetti dovuti a questo 
fenomeno. 
La divergenza è un fenomeno molto importante in campo aeronautico 
caratterizzato da una velocità critica che dipende dalla rigidezza torsionale 
della struttura: al momento torcente dovuto ai carichi aerodinamici che 
subisce l'ala, si contrappone un momento elastico dovuto alla rigidezza 
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torsionale dell'ala. Il fenomeno può portare ad elevati angoli di rotazione 
dell'ala che non consentono di mantenere le caratteristiche di controllabilità 
del velivolo. 
L’aeroelasticità dinamica coinvolge anche le forze d’inerzia. Alcuni 




• vortex shedding 
 
Il buffeting è un fenomeno dovuto principalmente alla turbolenza del flusso 
a monte (se siamo in presenza di un flusso con un certo livello di 
turbolenza o se c'è un corpo nella scia di un altro corpo). Provoca delle 
forze fluttuanti. Può avere effetti considerevoli sia per i corpi aerodinamici 
che per i corpi tozzi. 
Il fenomeno del galloping invece avviene per una velocità critica ed è 
legato alle oscillazioni del corpo. Può interessare solo corpi che hanno 
coefficiente di portanza negativo. Il galloping può comprendere più gradi di 
libertà ma il loro accoppiamento non è essenziale. É stato scoperto sui cavi 
elettrici dell'alta tensione che d'inverno a causa della presenza del ghiaccio 
assumono le forme più strane. Per lo studio analitico di questo fenomeno si 
utilizza una trattazione quasi stazionaria. 
Il flutter è un fenomeno tipico delle ali e delle superfici di controllo di un 
velivolo. Avviene se c'è un'oscillazione del corpo e se ci sono più gradi di 
libertà. C'è una flessione che provoca una torsione e viceversa. I due modi 
sono accoppiati in modo sfavorevole. Se si riesce a "bloccare" uno dei due 
modi si inibisce il flutter. È anch’esso un fenomeno con velocità critica. Si 
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innesca solo quando la velocità supera un certo valore legato alla rigidezza 
flesso-torsionale della struttura. Il flutter è spesso un evento catastrofico per 
la struttura. 
Il vortex shedding è importante solo per i corpi tozzi. Il fenomeno è molto 
complesso poiché dipende dalla frequenza del distacco di vortici, dalla 
densità del fluido in cui è immerso il corpo, dalla frequenza naturale e dallo 
smorzamento del corpo e dalla correlazione delle forze sulla superficie del 
corpo. Nel suo studio è fondamentale considerare la variazione della forza 
con l'oscillazione. 
Per contrastare questi fenomeni bisogna intervenire sulla rigidezza della 
struttura, utilizzare materiali con alto smorzamento e a volte utilizzare 
dispositivi che cambiano la forma del corpo e diminuiscono la correlazione 
delle forze sulla superficie della struttura stessa. Questo non è sempre 
possibile visto che in alcuni casi la forma e il peso del corpo giocano un 
ruolo fondamentale nel funzionamento della struttura. 
2.3 Aeroelasticità computazionale 
Negli ultimi decenni è stata introdotta l'analisi computazionale per 
problemi aeroelastici. Il termine computational aeroelasticity (CAE) 
generalmente si riferisce a un accoppiamento tra un metodo CFD e un 
metodo di dinamica strutturale. Recentemente la CAE ha guadagnato 
interesse grazie anche al progresso della CFD, della CSD (computational 
structural dynamic) e delle prestazioni dei calcolatori. Il modello 
aerodinamico utilizza le equazioni di Eulero tridimensionali e le equazioni 
RANS. Il modello strutturale utilizza invece l'analisi modale che affronta il 
problema linearizzandolo. Con l’aumento delle capacità computazionali la 
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CAE è passata all'utilizzo di soluzioni accoppiate per i problemi 
aeroelastici. La Figura 2.3 mostra lo schema della procedura generale per 
algoritmo per un'analisi accoppiata. 
 
 
Figura 2.3: Procedura generale per l’algoritmo per un’analisi accoppiata. 
Alcuni problemi nell’interazioni tra i due solutori provengono dal fatto che 
la mesh strutturale e la mesh fluida sono diverse, inoltre anche la scala 
temporale dei due problemi può essere molto diversa. 
Il solutore fluidodinamico al contrario di quello strutturale richiede risorse 
computazionali elevate. Dunque la simulazione di problemi aeroelastici 
richiederà alte risorse computazionali. 
In Figura 2.4 si riporta un diagramma a blocchi che mostra lo schema di 
un'analisi accoppiata fluido-strutturale. P  rappresenta il campo di 




Figura 2.4: Diagramma di un'analisi fluido-strutturale accoppiata. 
Nello schema viene messo in evidenza il ruolo dell'interfaccia. Essa deve 
far interagire i due codici ad ogni time step trasportando i dati da una 
griglia di calcolo all'altra. L'accuratezza della tecnica d'interfaccia dipende 
da come vengono suddivisi i domini di calcolo strutturale e fluido. La mesh 
fluida è solitamente più fitta di quella strutturale; Anche per questo motivo 
sono richieste tecniche d’interfaccia molto accurate. 
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3 Metodi di risoluzione di analisi FSI. 
3.1 Introduzione 
Molti approcci nell’aeroelasticità computazionale cercano di combinare 
modelli computazionali indipendenti per il problema aerodinamico e per 
quello strutturale. Questa strategia ha delle complicazioni che riguardano 
l’interazioni tra i due modelli di simulazione. Uno degli aspetti chiave per 
avere un modello di accoppiamento aeroelastico robusto è la presenza di 
una tecnica efficiente per la movimentazione della griglia fluida in modo da 
tenere conto delle deformazioni strutturali. In questo capitolo vengono 
presentati i tipi  di interazione tra fluido e struttura e i modelli di 
aeroelasticità computazionale. 
3.2 Tipologia di interazione 
3.2.1 Interazione one way 
Nell’interazione one way lo scambio di dati avviene soltanto dal solutore 
fluido a quello strutturale. Non avviene il passaggio inverso. Si utilizza nei 
problemi in cui la deformazione del struttura è talmente piccola che non ha 
effetti significativi sulla variazione del campo fluidodinamico. Un altro 
caso di interazione one-way può essere quello di un solido riscaldato da 
una corrente fluida. La struttura del solido viene deformata a causa della 
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variazione termica ma i suoi spostamenti non sono tali da portate variazioni 
significative del campo fluidodinamico. 
3.2.2 Interazione two way 
In questo caso il passaggio dei dati è a doppio senso: forze superficiali dal 
solutore fluidodinamica a quello strutturale e campo di spostamento dal 
solutore strutturale a quello fluidodinamico. Il campo fluidodinamico viene 
influenzato sia dallo spostamento che dall’accelerazione della struttura 
stessa. Di solito nei problemi di interazione fluido-struttura si considerano 
accoppiamenti a doppio senso tra fluido e struttura deformabile. All’interno 
dell’interazione two way si possono individuare due ulteriori categorie che 
caratterizzano l’accoppiamento: 
• Weak 
• Strong  
 
Si utilizzano algoritmi di accoppiamento weak quando in un’interazione 
two way la struttura subisce piccole deformazioni. Questo può essere il 
caso di un’analisi stazionaria in cui avvicinandosi alla convergenza lo 
spostamento della struttura influisce sempre meno sul campo 
fluidodinamico. I due problemi, fluido e strutturale, vengono risolti 
separatamente. In analisi di questo tipo non ci sono scale temporali poiché 
si studia la condizione di equilibrio e non il transitorio. L'accoppiamento 
debole si ha quando i tempi di risposta della struttura sono piccoli rispetto a 
quelli del fluido. 
Gli algoritmi di accoppiamento strong invece vengono spesso utilizzati per 
i problemi dinamici, o quando la struttura subisce grosse deformazioni, o 
quando si ha a che fare con strutture con bassa rigidezza che interagiscono 
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con fluidi relativamente pesanti (per esempio l'acqua). Nell'accoppiamento 
strong tutte le equazioni vengono risolte contemporaneamente e le variabili 
di interesse vengono passate da un solutore all'altro ad ogni time step.  
3.3 Modelli di risoluzione 
Per risolvere il problema aeroelastico si utilizzano le equazioni 
generalizzate del moto. 
M ⋅ q¨+C ⋅ q˙+K ⋅ q=F(t)
 
 
M,C e K sono le matrici della massa, dello smorzamento e della rigidezza 
generalizzati. 
Risolvendo l’equazione in forma matriciale si trova un numero discreto di 
frequenze naturali. Ognuna di queste può essere associata a un modo della 
struttura. Si può risolvere l’equazione originale per ogni frequenza e quindi 
trovare le ampiezze tramite la seguente espressione: 
w(x , y , z , t)= ∑
i=1
N
qi(t) ⋅ ϕ(x , y , z)
 
 
w(x , y , z , t)
 rappresenta lo spostamento della struttura in ogni istante di 
tempo e in ogni posizione. 
q(t)
 è il vettore spostamento generalizzato. Fornisce la storia temporale. 
µ(x , y , z)
 prende il nome di modo e rappresenta la forma della deformata 
mentre N  è il numero di modi della deformata. 
Quindi l’oscillazione è sommatoria delle oscillazione a tutti i modi. 
 16 
Dalla prima equazione si vede che i termini che rappresentano 
l'aerodinamica, la struttura e la dinamica sono distinti. Ciò consente di 
avere una certa flessibilità nella scelta del modello per ogni sottosistema a 
seconda del problema che si deve affrontare. Per esempio un modello di 
struttura lineare può essere accoppiata con un modello RANS 3D non 
stazionario senza cambiare la formulazione generale dell'equazioni del 
moto. 
Passiamo ora alla discussione di alcuni modelli di aerodinamica 
computazionale. 
L’aeroelasticità computazionale può essere classificata in tre principali 
modelli: 
• fully coupled 
• loosley coupled 
• closley coupled 
 
3.3.1 Modello fully coupled 
Nell’approccio fully coupled le equazioni di governo sono riformulate 
combinando insieme quelle del problema fluido e quella del problema 
dinamico-strutturale. Vengono poi risolte e integrate nel tempo 
simultaneamente. In pratica c’è un solo solutore. Questo tipo di procedura 
deve tener conto del fatto che le equazioni del sistema fluido sono in un 
sistema di riferimento Euleriano, mentre quelle strutturali sono in un 
sistema di riferimento Lagrangiano. Questo fatto porta ad le avere matrici 
del sistema strutturale più complesse rispetto a quella del sistema fluido 
rendendo difficile la risoluzione delle equazioni con un solutore 
computazionale unico. Guruswamy e Byun combinarono le equazioni del 
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flusso di Eulero con una struttura modellata con elementi finiti piani e 
successivamente utilizzarono le equazioni di Navier-Stokes combinate con 
elementi di tipo shell per la struttura. Fecero una suddivisione del dominio 
per eseguire il calcolo in modo che il fluido e la struttura fossero risolti in 
moduli separati. Con la stessa tecnica fu calcolato il comportamento di 
un'ala transonica utilizzando elementi beam non lineari accoppiati con le 
equazioni di Navier-Stokes. Questo tipo di accoppiamento presentava 
problemi che limitavano le dimensioni della griglia ed era costoso dal 
punto di vista computazionale per cui il suo utilizzo è limitato solo a casi 
bidimensionali. 
3.3.2 Loosley coupled method 
Al contrario del fully coupled in questa classe di metodologie le equazioni 
fluide e strutturali vengono risolte utilizzando due solutori separati. Le due 
griglie possono quindi non coincidere sul contorno. Quindi deve essere 
sviluppata una tecnica d'interfaccia per lo scambio di dati tra i due solutori. 
L’interazioni tra i due modelli è solo esterna e le informazioni vengono 
scambiate solo dopo la parziale o totale convergenza. 
Sono stati sviluppati diversi metodi di interfaccia a seconda della 
complessità della geometria e dei modelli usati per lo studio dei due 
problemi. 
La procedura di accoppiamento porta però a una perdita di accuratezza 
della soluzione visto che i moduli vengono aggiornati solo dopo la parziale 
convergenza. L’utilizzo del loosley coupled method è limitato per piccole 
perturbazioni e per problemi con moderata non linearità. 
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3.3.3 Closley coupled method 
È uno dei metodi più usati nel campo dell’aeroelasticità computazionale. 
Non solo apre la strada all’utilizzo di solutori differenti per il problema 
fluido e per quello strutturale ma anche allo stretto accoppiamento dei 
moduli rendendolo perciò un metodo efficiente per complessi problemi non 
lineari. 
I due problemi vengono risolti separatamente dai due solutori che vengono 
accoppiati in un singolo modulo il quale scambia i dati tra i due solutori. 
Questo rende l’intero modello fortemente accoppiato. Le informazioni 
scambiate sono: i carichi sulla superficie che vengono mappati dalla griglia 
della CFD sulla griglia del modello strutturale e il campo di spostamento 
che viene "mappato" dalla griglia strutturale sulla griglia superficiale della 
CFD. Il trasferimento del campo di spostamento implica la deformazione 
della griglia fluidodinamica. Diventa necessaria l’implementazione di una 
tecnica di deformazione della mesh fluida in modo da ottenere una nuova 
mesh per ogni step della simulazione. Questo può causare problemi quando 
si ha a che fare con griglie multi-block o con geometrie complesse. Nella 
pratica sono stati combinati modelli separati fluidi e strutturali per ottenere 
modelli closlely coupled. Per quanto riguarda i modelli fluidi sono stati 
utilizzati sia semplici modelli potenziali sia modelli più complicati come i 
RANS tridimensionali. Mentre per la parte strutturale sono stati utilizzati 
modelli agli elementi finiti sia lineari che non lineari. La difficoltà di 
connessione dipende dalla complessità con cui sono stati rappresentati i 
singoli modelli. 
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4 FSI all’interno di Ansys 
4.1 System Coupling 
ANSYS contiene al suo interno un modulo, System Coupling, che permette 
di fare un accoppiamento fluido struttura con tipologia di interazione sia 
one-way che two-way con il metodo della co-simulazione. Questa 
procedura rientra nei metodi closley coupled. System Coupling gestisce lo 
scambio di dati tra i due codici. Per il caso in questione vogliamo simulare 
un'interazione two way (dal modello strutturale a quello fluido e viceversa). 
Lo spostamento dei punti della superficie esterna dell'ala deve passare dal 
modulo MECHANICAL al modulo FLUENT mentre le forze 
aerodinamiche agenti sulla superficie dell’ala faranno il percorso inverso. 
La difficoltà di questo procedimento sta nel fatto che essendoci due mesh 
distinte, quella fluida e quella strutturale i dati che vengono trasferiti 
devono essere opportunamente interpolati o "mappati". Con il termine 
Mapping si intende appunto l'interpolazione di dati tra due modelli separati. 
Come accennato nel capitolo precedente per eseguire la simulazione un 
altro aspetto fondamentale è il la deformazione della griglia fluida o 
morphing. 
Quando viene aggiornato lo spostamento dei contorni del corpo da 
MECHANICAL a FLUENT si ha la deformazione della mesh fluida. 
Di seguito vengono presentati i metodi utilizzati all’interno di Ansys e 
nello specifico all’interno di System Coupling e di FLUENT 
rispettivamente per il mapping dei dati e per la deformazione della griglia. 
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4.2 Mapping 
Per quanto riguarda il mapping dei dati System Coupling utilizza due 
algoritmi diversi a seconda grandezza che deve essere trasferita: 
• Bucket Surface 
• General Grid Interface 
4.2.1 Bucket Surface 
Il Bucket Surface è utilizzato per il trasferimento di quantità non 
conservative come il campo di spostamento e la temperatura. Nel proseguo 
del capitolo si utilizzano i termini source mesh/side, target mesh/side e 
source element che solo rispettivamente le mesh di partenza e di arrivo per 
il dato da mappare mentre l'element si riferisce alla faccia o alla cella della 
mesh strutturale. 
L'algoritmo permette di calcolare i coefficienti di mapping. I nodi della 
target mesh sulla superficie di interfaccia tra solido e fluido vengono 
mappati sugli elementi della source mesh (che in questo caso è la mesh 
strutturale). 
Il primo passo del processo di calcolo dei coefficienti di mapping è 
dividere la source mesh in una griglia immaginaria strutturata. Ogni 
sezione della griglia è chiamato bucket. La Figura 4.1 mostra un esempio di 
una Bucket Grid su una source mesh bidimensionale. Per una mesh 
tridimensionale la griglia viene creata in modo simile. La Bucket Grid 




Figura 4.1: Esempio di una Bucket Grid su una source mesh 2D. 
Ogni nodo della target mesh è inizialmente associato con un bucket. 
Si possono verificare due casi: il bucket associato con il target node è 
vuoto (senza nessun nodo della source mesh all'interno di esso) o non è 
vuoto. Nel caso in cui il bucket non è vuoto l'algoritmo di mapping prova 
ad associare ogni target node a un source node nel bucket. Come prima 
cosa controlla se ogni target node sta nel dominio di un qualsiasi source 
element all'interno del Bucket considerato. 
Per ogni source element presente nel bucket viene definito un vettore in 
coordinate isoparametriche che lo collega con il target node. Anche il 
source element viene ridefinito in un sistema di coordinate naturali. La 
Figura 4.2 riassume quest'ultimo concetto facendo riferimento a un source 
element quadrangolare. Si noti che viene utilizzato una certa tolleranza per 
stabilire se il target node rientra o meno nel dominio di un source element. 
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Figura 4.2: Quadrilateral Source Element in natural coordinate space 
Una volta determinati i target node nel dominio di ogni soure element, ogni 
target node deve essere associato con un solo source element (può capitare 
che un target node sia nel dominio di più source element). Per soddisfare 
questo requisito il target node si associa al source element per il quale la 
distanza è minore. Nei casi tridimensionali gli elementi della mesh non 
sono complanari di conseguenza la distanza viene calcolata dopo aver 
proiettato il target node sul source element. 
I coefficienti di mapping possono ora essere calcolati valutando la funzione 
di forma (nel modello FEM) che associa il source node al target node.  
Se non viene trovata nessuna coppia target node-source element allora il 
target node viene riportato come non mappato. I coefficienti di mapping 
vengono calcolati anche per questi nodi. Nello specifico tutti i nodi non 
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mappati vengono semplicemente mappati sul source node più vicino nel 
bucket e li viene assegnato il valore della grandezza in questione da 
trasferire corrispondente al valore che si ha in quel source node. 
 
Se il Bucket è vuoto, in modo analogo al caso precedente, il target node 
viene mappato con un source element nel bucket (che non è vuoto) più 
vicino e i coefficienti di mapping vengono calcolati. 
Nell'algoritmo Bucket Surface ci sono due tipi di nodi che vengono 
riportati come non mappati: i nodi che non ricadono nel bucket i quali 
vengono mappati sul source node più vicino nel bucket, e i nodi che 
cadono nel Bucket ma non verificano la tolleranza. Anch'essi vengono 
mappati sul source node più vicino. Durante la simulazione soltanto i nodi  
che non ricadono nel bucket vengono riportati come non mappati. 
4.2.2 General Grid Interface 
Il General Grid Interface è l'algoritmo utilizzato per mappare grandezze 
conservative. Ogni faccia degli elementi di entrambe le mesh viene per 
prima cosa divisa in n facce, che prendono il nome di integration point 
faces (IP faces), dove n è il numero di nodi appartenenti alla faccia. 
Gli IP faces tridimensionali vengono poi convertiti in quadrilateri 
bidimensionali radunati in righe e colonne di pixels che rappresentano i 
valori della grandezza sui nodi della faccia stessa. I pixel dei quadrilateri 
convertiti sulla source e sulla target mesh si intersecano formando delle 
aree di sovrapposizione chiamate superfici di controllo (control surfaces). I 
contributi dei coefficienti di mapping sono valutati per ogni control surface 
basandosi sull'associazione delle aree delle facce dei source e dei target 
element e sull'intersezione tra i pixels. 
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I coefficienti di mapping per ogni nodo vengono valutati accumulando i 
contributi delle superfici di controllo. Se non vengono create superfici di 
controllo allora i coefficienti sono nulli e i nodi vengono riportati come non 
mappati. Questo può avvenire se la superficie della source mesh è più 
grande di quella del target o viceversa. Di conseguenza ci sono delle zone 
in cui non c'è sovrapposizione. La Figura 4.3 mostra un esempio di 
interfaccia tra una source e una target mesh. 
 
 
Figura 4.3:General Grid Interface Mapping. 
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Il contributo dei coefficienti di mapping per la faccia R1 (e per i target 
node ad essa associati) è collegato alle facce S1 e S2 della source mesh e 









Per avere un trasferimento di dati accettabile bisogna che i nodi della 
source mesh vengano mappati completamente (cioè che la source side non 
ecceda rispetto al target side) in modo tale da trasferire il 100% della forza 
o della quantità conservativa in esame sulla target mesh. Al contrario è 
accettabile che ci siano nodi non mappati sul target side; in questo caso su 
alcuni nodi il valore della forza sarà nullo ma ha meno importanza se 
comunque dalla source mesh viene trasferito il 100% della forza. 
Durante la simulazione System Coupling crea un file log in cui, tra le altre 
cose, viene riportato il riassunto dei dati mappati. La Figura 4.4 rappresenta 
il trasferimento di dati relativo alla simulazione da noi eseguita. Per quanto 
riguarda la forza trasferita da FLUENT a MECHANICAL si noti che la 




Figura 4.4: Example of mapping summary 
Infine l'algoritmo di interpolazione fornisce il valore della grandezza 
trasferita sul target node utilizzando il valore dei dati sulla source mesh e i 
coefficienti di mapping. 





wi ⋅ φ i
 
 
Dove φi  è il valore sull'i-esimo source node e wi  è il coefficiente 
associato. Per i coefficienti ottenuti con l'algoritmo Bucket Surface n è il 
numero di nodi nel source element mentre per quelli ottenuti con il General 
Grid Interface n è il numero di aree (associate a un target IP face) ottenute 
dall'intersezione della source e della target mesh sulla control superficie di 
controllo. 
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4.3 Deformazione della griglia fluida 
Nel modello fluido bisogna tener conto della deformazione del corpo che 
influenza il campo fluidodinamico. In particolare bisogna che avvenga la 
deformazione della griglia fluida (o morphing). 
La deformazione avviene durante il passaggio di dati dal solutore 
meccanico a quello fluido. Questo è chiaramente un aspetto fondamentale 
nell'analisi di un'interazione fluido-struttura. 
FLUENT al suo interno ha la possibilità di gestire le cosiddette mesh 
dinamiche cioè quelle in cui si verifica lo spostamento di un contorno. 
Questa potenzialità del software è molto utile poiché una volta settati alcuni 
parametri gestisce automaticamente gli spostamenti della mesh durante il 
processo iterativo. Di seguito vengono presentati i metodi di deformazione 
della griglia senza entrare troppo nel merito. 
I metodi utilizzati da Fluent per gestire lo spostamento della mesh sono tre: 
• smoothing 
• dynamic layering 
• remeshing 
4.3.1 Metodo dello smoothing 
Nello smoothing method quando un contorno si muove i nodi che vi 
giacciono si muovono con esso. Gli altri nodi collegati ad essi si muovono 
come se fossero interconnessi a quest'ultimi tramite una rete di molle che 
hanno una costante elastica intrinseca. 
In questo metodo quindi i nodi interni della griglia "assorbono" il 
movimento del contorno. 
Esistono tre versioni differenti di questo metodo: 
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• spring-based smoothing 
• laplacian smoothing 
• diffusion-based smoothing 
 
Lo spring-based smoothing funziona bene per celle tetraedriche e quando 
lo spostamento è prevalentemente normale al contorno. I nodi adiacenti 
vengono idealizzati come interconnessi tra loro tramite una rete di molle. 
Lo spostamento del bordo genera una forza lungo le molle connesse ad 
ogni nodo che giaceva su tale contorno. La forza è proporzionale allo 




k ij ⋅(∆ x⃗ j − ∆ x⃗ i)
 
 
dove ∆ x⃗i e ∆ x⃗ j  sono gli spostamenti del nodo i  dei nodi adiacenti, ni  è il 
numero di nodi connessi al nodo i  e k ij  sono le costanti elastiche tra i nodi 
i
 e j . 
k ij=
k fac
√ ∣ x⃗ i − x⃗ j ∣
 
 
Si noti che la costante delle molle è proporzionale alla radice dell'inverso 
della distanza tra i nodi interconnessi. 
k fac
 è lo spring constant factor; tale valore può essere scelto tra 0 e 1. 
Nella condizione di equilibrio la risultante delle forze su ogni nodo deve 
















 è il numero dell'iterazione. 
Per quanto riguarda lo spring constant factor il valore 0 indica la mancanza 
di deformazione della molla e quindi lo spostamento del nodo sul contorno 
influenza maggiormente lo spostamento dei nodi interni. Il valore 1 impone 
un valore di deformazione di default. Lo spostamento del nodo interno si 
calcola allora risolvendo l'equazione precedente. 







n e n+1 sono gli step. 
Il laplacian smoothing ha lo stesso concetto base ma differisce per quanto 
riguarda la determinazione dei nodi adiacenti a quelli interessati dallo 
spostamento. È il metodo più comunemente utilizzato ed è anche il più 
semplice. 
Tale metodo tende a posizionare ciascun nodo in movimento nel centro 
geometrico dato dai nodi ad esso confinanti. Richiede poche risorse 
computazionali ma non garantisce una buona qualità della mesh. Per 
superare questo problema il programma evita di spostare nodi vicini 
qualora lo spostamento creasse elementi troppo distorti. 














 è la posizione media del nodo i all'iterazione m. x⃗i
m
 è la posizione dei 
nodi adiacenti all'iterazione m. ni è il numero di nodi adiacenti al nodo i 








β è il fattore di rilassamento dei nodi e può essere impostato manualmente. 
Nel diffusion-based smoothing la movimentazione della mesh è governata 
dall'equazione della diffusione: 
 ∇ (γ ∇ u⃗)=0
 
dove γ è il coefficiente di diffusione che determina come lo spostamento 
del contorno influisce sullo spostamento dei nodi interni della griglia e u⃗  
è la velocità dello spostamento della mesh. Ci sono due possibili 
formulazioni del coefficiente di diffusione: nella prima il coefficiente è 
funzione della distanza dal contorno mentre nella seconda è funzione del 
volume della cella. 
4.3.2 Metodo del dynamic layering 
Il dynamic layering si utilizza per celle prismatiche. Consiste nell'aggiunta 
o nella rimozione di strati di mesh vicino a un contorno. FLUENT consente 
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di specificare l'altezza dello strato di celle per ogni contorno coinvolto nello 
spostamento. 
4.3.3 Metodo del remeshing 
Il remeshing è un metodo che può essere utilizzato solo per mesh 
tetraedriche. Le celle che superano un certo valore di skewness durante lo 
spostamento del contorno vengono cancellate e in quella zona di dominio 
viene fatta una nuova mesh che deve soddisfare al limite del valore di 
skewness richiesto. FLUENT permette il remeshing sia delle celle che delle 
facce. I parametri di controllo del remeshing sono la skewness e le 
dimensioni minima e massima della cella. Questa tecnica è la più 
dispendiosa in termini di tempi di calcolo. 
Di solito nelle zone in cui la mesh è tetraedrica si utilizza lo spring-based 
smoothing method. Ma se lo spostamento del contorno è grande rispetto 
alla dimensione delle celle in quella zona del campo, la qualità delle celle 
può deteriorare e si possono trovare celle con volume negativo dopo lo 
spostamento. Questo andrebbe ad inficiare sulla bontà della simulazione. 
Però è possibile utilizzare lo spring-based smoothing insieme al remeshing. 
In questo modo le celle e/o le facce che superano un certo valore di 
skewness vengono ricreate in modo tale da non superare un valore di 
skewness imposto. Quest'ultima è l'impostazione che è stata utilizzata nel 
nostro caso. 
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5 Procedura per l'analisi FSI con MECHANICAL e 
FLUENT 
5.1 Modello geometrico e strutturale 
Il modello geometrico e strutturale utilizzato per la co-simulazione è un 
modello molto semplificato rispetto alla realtà avendo la tesi come 
obiettivo principale quello di studiare la procedura per effettuare 
simulazioni di interazione fluido-struttura. Inoltre, non esistendo ancora 
realizzazioni di ali secondo il regolamento di classe AC62, per alcuni 
aspetti costruttivi è stato preso spunto dal più vecchio AC72 (Figura 5.1). 
 
 
Figura 5.1: Ala di un catamarano classe AC72. 
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La superficie esterna dell’ala rigida del catamarano classe AC62 è fornita 
dal regolamento dell'America's Cup come file iges. Le dimensioni e gli 
spessori di tutte le superfici sono imposte dal regolamento della 
competizione stessa. L’ala è alta 31.5 m e il massimo ingombro 
longitudinale è pari a 6.6 m. 
La geometria è stata corretta e completata in ANSYS Design Modeler e poi 
trasferita nel modulo MECHANICAL dove sono stati i introdotti i vincoli 
ed è stata generata la mesh. 
Come si vede in Figura 5.2 la geometria concerne di un'ala principale (main 
wing) e di quattro flap (flap element) ognuno dei quali ha due punti di 
rotazione sul piano verticale di simmetria del main wing. Nella condizione 
in cui main wing e flap sono allineati c'è un gap di 8 mm tra il bordo 
d'uscita del main wing e il bordo d'attacco del flap. I punti di rotazione si 
trovano in posizione avanzata rispetto bordo di attacco dei flap element 
stessi; in questo modo quando un flap element viene ruotato aumenta il gap 




Figura 5.2: Schema della geometria dell'ala fornito dal regolamento dal 
regolamento della Coppa America. 
Una volta importata la geometria dell'ala in ANSYS è stata completata con 
l'inserimento degli elementi interni mancanti: le centine, i longheroni 
anteriori e posteriori per il main wing e per ogni flap element e gli elementi 
di collegamento ala-flap. Tutti i corpi eccetto gli elementi di collegamento 
sono stati inseriti come surface-body con uno spessore assegnato. 
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Sono state inserite cinque centine di forza nel main wing in corrispondenza 
del root, del tip dell'ala e dell'estremità di ogni flap element. A queste 
ultime sono stati incernierati gli elementi di collegamento tra main wing e 
flap. Altre centine di forza sono state inserite all'estremità di ogni flap 
element. 
Le centine di forma di 10 mm di spessore sono state inserite sia nel main 
wing che nei quattro flap element con passo identico di 1,1 m. Per 
semplicità tutte le centine sono state realizzate "piene". 
Gli elementi di collegamento, realizzati con la funzione "Extrude/sketch", 
sono cerniere di spessore 20 mm i cui centri vanno a coincidere con i pivot 
point di ogni flap element. 
Sono stati praticati dei gap di 30 mm tra i diversi flap element come da 
regolamento. Infine sono stati realizzati i longheroni a D anteriori e 
posteriori nei flap element e il longherone posteriore nel main wing. In 




Figura 5.3: Geometria dell'ala dell'AC62 
La tabella seguente riassume gli spessori di tutti i componenti della 
geometria. 
Tabella 1: Spessori dei componenti della geometria. 
  Spessore (mm) 
Longherone anteriore 8 
Longherone posteriore 4 
Centine di forza 30 
Centine di forma 10 
Main Wing 
Skin 2 
Longherone anteriore 8 
Longherone posteriore 3 
Centine di forza 20 





Non sono stati rappresentati sartie, stralli e il giunto sferico di collegamento 
con lo scafo. Al loro posto sono stati inseriti dei punti di vincolo. In 
particolare nei punti di attacco di sartie e stralli indicati dal regolamento 
sono fissate alcune componenti di spostamento. Le Figure 5.4 e 5.5 
mostrano i punti di vincolo che rappresentano gli stralli e le sartie. Sono 
stati bloccati gli spostamenti in X e Y (longitudinale e laterale) per il punto 
rappresentativo dell'attacco degli stralli mentre è stato bloccato lo 
spostamento in Y (laterale) per quello delle sartie. 
 
 
Figura 5.4: Vincolo stralli. 
 38 
 
Figura 5.5: Vincolo sartie. 
Stesso procedimento per quanto riguarda il giunto sferico. Nel punto di 
rotazione del main wing sono stati fissati tutti e 3 gli spostamenti e sono 
state lasciate libere le 3 rotazioni (Figura 5.6). 
 
Figura 5.6: Vincolo giunto sferico. 
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Il punto di cerniera del flap element 1 è stato vincolato come incastro (sono 
stati bloccati i tre spostamenti e le tre rotazioni) così da realizzare il punto 
di applicazione della scotta (Figura 5.7). 
 
 
Figura 5.7: Vincolo scotta. 
Infine gli elementi di collegamento sono stati vincolati all'ala e al flap con 
lo strumento contact. Come riportato in Figura 5.8 è stato definito il 
contatto tra le superfici dell'elemento con la centina di forza del main wing 
e l'anima del longherone del flap. Il tipo di contatto utilizzato è bonded: le 
due superfici si scambiano sia forze normali sia forze tangenziali. Unica 
eccezione sono gli elementi di collegamento alle due estremità dell'ala che 




Figura 5.8: Definizione del contatto tra una centina di forza e la cerniera di 
collegamento tra main wing e flap. 
Questo modo di rappresentare il vincolo una semplificazione. Nella realtà 
si utilizza un elemento di cerniera con una carrucola e due tiranti che per 
semplicità si è preferito non introdurre nel modello. I tiranti trasmettono 
all'ala il momento sul flap mentre il contatto con la centina solo la forza di 
taglio. Nel nostro caso tutte le sollecitazioni sono trasmesse dall'elemento 
cerniera. 
Per quanto riguarda il collegamento tra skin, centine e longheroni, le 
connessioni sono state fatte al livello di mesh. Utilizzando il tool mesh 
connection, più superfici appartenenti a corpi diversi possono condividere 
nodi su un lato risultando di fatto vincolati. Questo tool è efficace quando 
si lavora con i surface-body. Le connessioni sono rappresentate in Figura 




Figura 5.9: Connessione tra una centina e lo skin del main wing. 
 
Figura 5.10: Connessione tra una centina e il longherone posteriore del main wing. 
Per quanto riguarda i materiali utilizzati, le centine sono state modellate in 
honeycomb, i longheroni in fibra di carbonio, lo skin in Clysar e gli 
elementi di collegamento tra main wing e flap in acciaio. 
Il Clysar è una pellicola termo-restringente le cui proprietà sono riportate 
nella Tabella 2. 
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Tabella 2: Proprietà meccaniche del Clysar. 
ρ (kg/m3) Exx (GPa) Eyy (GPa) Gxy (GPa) νxy 
850 173 7.75 4.36 0.21 
 
Per i longheroni il materiale composito in fibra di carbonio utilizzato è l' 
M55UD. Le proprietà del laminato vengono riportate nella Tabella 3. 
Tabella 3: Proprietà del laminato M55UD 
ρ (kg/m3) Exx (GPa) Eyy (GPa) Gxy (GPa) νxy 
1600 300 12 5 0.3 
 
L'honeycomb utilizzato è un AIREX C70 (Tabella 4). 
Tabella 4: Proprietà dell'honeycomb Airex C70. 
ρ (kg/m3) Exx (MPa) Eyy (MPa) Ezz (MPa) Gxy (MPa) 
70 28 28 41 13 
 
Per gli elementi di collegamento si è utilizzato un acciaio strutturale con le 
seguenti proprietà (Tabella 5). 
Tabella 5: Proprietà dell'acciaio. 
ρ (kg/m3) E (GPa) ν 
7850 200 0.3 
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La mesh strutturale è stata fatta con elementi shell181, che sono elementi 
bidimensionali, e solid186 solo per gli elementi di collegamento. Le 
dimensioni sono di 50 mm per tutti gli elementi shell e solid eccetto per il 
flap element 4 i cui elementi sono 30 mm per il flap element 4. La mesh 
concerne di 200712 elementi. 
Nelle figure seguenti (Figura 5.11, 5.12 e 5.13) vengono mostrati  alcuni 
dettagli della mesh strutturale. 
 
 
Figura 5.11: Mesh in prossimità della radice dell'ala. 
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Figura 5.12: Mesh dei longheroni e delle centine in prossimità dell'estremità 
dell'ala. 
 
Figura 5.13:Mesh strutturale dell'ala. 
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Come si nota dalla legenda i colori dei lati delle superfici indicano le 
connessioni della mesh. Il colore viola indica i nodi condivisi da tre 
superfici. 
5.2 Modello aerodinamico 
Prima di introdurre il modello vediamo un attimo di accennare al principio 
di funzionamento di un'imbarcazione a vela e di definire il problema. L'ala 
funziona con gli stessi principi di un'ala di un velivolo. 
Lo schema riportato in Figura 5.14 mostra come la forza perpendicolare 
all'asse di simmetria della catamarano viene bilanciata dalla deriva. Nella 
scomposizione della forza risultante rimane una componente lungo l'asse di 
simmetria che permette il movimento del catamarano. Quindi ha poco 
senso riferirsi alle forze di portanza e resistenza. Chiaramente affinché la 
componente lungo l'asse di simmetria sia tale da essere di trazione per il 




Figura 5.14: Principio di funzionamento di un'imbarcazione a vela. 
Due aspetti fondamentali di cui tenere conto sono il vento apparente e lo 
strato limite terrestre. 
Come si vede in Figura 5.15 l'imbarcazione vede un vento apparente che è 




Figura 5.15: Composizione delle velocità. 
Inoltre il vento reale segue un certo profilo di velocità al variare della 
quota; si parla infatti di strato limite terrestre che viene rappresentato 
matematicamente dalla formula: 
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 è la velocità del vento a 10 m di altitudine. 
y0 è il roughness factor che può essere valutato come: 
y0=5 ⋅10





Il problema aerodinamico consiste in un'ala rigida posta verticalmente a 3 
m di altezza dalla superficie del mare investita da un flusso che varia di 
intensità e di direzione al variare della quota. 
Il dominio di calcolo è rappresentato in Figura 5.16 mentre le sue 
dimensioni in Figura 5.17. 
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Figura 5.16: Dominio di calcolo per l'analisi CFD 
 
Figura 5.17: Dimensioni del dominio fluido. 
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L'ala è posta in corrispondenza del centro della parte circolare del dominio 
e la sua altezza dalla superficie del mare è di 3 metri. 
Le condizioni al contorno sono: 
• "velocity inlet" sulla superficie frontale curva e sulle pareti laterali.  
• "free stream" sulla faccia superiore 
• "simmetry" sulla faccia inferiore che rappresenta la superficie 
dell'acqua 
• "pressure outlet" sulla faccia posteriore. 
Per quanto riguarda la condizione di velocity inlet, il profilo di velocità è 
stato descritto con una function in linguaggio C che viene interpretata da 
FLUENT. La function (Figura 5.18) fornisce il risultato della composizione 
vettoriale tra strato limite terrestre e velocità del catamarano per ogni 
valore della quota. 
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Figura 5.18: Function per il profilo di velocità. 
La velocità del catamarano è fissata ed è pari a 20 m/s e la velocità del 
vento reale è di 8.2 m/s a 10 metri di quota. L'asse X del sistema di 
riferimento coincide con la corda del main wing. Si considera il main wing 
inclinato di 12.5° gradi rispetto all'asse dell'imbarcazione. Volendo fare la 
simulazione in una configurazione significativa il vento reale si considera a 
45° rispetto all'asse dell'imbarcazione e alla velocità della catamarano; in 
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questo modo risulta un angolo di bolina rispetto al vento apparente di 15° 
circa. Non potendo ancora conoscere le velocità tipiche dei catamarani 
della classe AC62 né l'angolo di bolina rispetto al vento apparente si è fatto 
riferimento ai dati dell'AC72. Stesso discorso per quanto riguarda 
l'inclinazione del main wing e gli angoli di rotazione dei flap. Dallo schema 
di Figura 5.19 si può stimare l’ordine di grandezza della portanza. 
L'interasse tra i due scafi è 16 m mentre l’altezza dell’ala è circa 30 m 
quindi il massima portanza raggiungibile senza che si abbia il ribaltamento 
del catamarano è nell’ordine di poco più della metà del peso dell’intera 
imbarcazione. Nello schema non sono state considerate le forze esercitate 
dalla deriva che hanno comunque un braccio piccolo rispetto al polo 
considerato per il calcolo del momento. Sono state fatte alcune prove con 
diversi angoli di rotazione dei flap e del main wing in modo da ottenere un 




Figura 5.19: Equilibrio alla rotazione sul piano trasversale. 





Figura 5.20: Sistema di riferimento e angolo di inclinazione del main wing. 
Ogni flap element è stato ruotato di un angolo diverso essendo diversa la 
velocità del vento apparente sia in modulo che in direzione salendo di 
quota. Le rotazioni degli elementi a partire dal flap element 1 sono 
rispettivamente 10°, 7°, 4° e 2°. 
Per semplicità nella simulazione aerodinamica non sono stati considerati gli 
elementi che collegano main wing e flap. 
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La mesh é stata fatta con elementi tetraedrici. La mesh di superficie 
concerne di circa 260000 celle ed è stata costruita con il software ANSA. 
Le celle delle pareti del dominio hanno il lato di dimensione di 2.5 m. 
Sull'ala e sul flap sono invece stati fatti dei raffinamenti della mesh sul 
bordo di attacco e sul bordo di uscita di uscita cioè dove si trovano i 
gradienti maggiori. Il limite di skewness imposto per la creazione della 
mesh è 0,8. La dimensione minima sul bordo di attacco e sul bordo di 
uscita è 0,03 m mentre la massima (sul dorso e sul ventre) è di 0,15 m (le 




Figura 5.21: Raffinamenti della mesh di superficie. 
La mesh di superficie è stata quindi importata in FLUENT (Figura 5.22) 




Figura 5.22: Mesh di superficie del dominio di calcolo. 
La mesh di volume è stata creata nel modulo TGrid di FLUENT con i 




Figura 5.23: Impostazioni per la creazione della mesh di volume. 
 
Figura 5.24: Impostazioni per il raffinamento della mesh di volume. 
Sono state create circa 7 milioni di celle di volume con degli infittimenti in 
prossimità dell'ala e del flap (Figure 5.25 e 5.26). Non è stata infittita la 
zona della scia visto l'obiettivo della tesi; questo possibile infittimento, pur 
consentendo una valutazione più accurata della resistenza, avrebbe 
appesantito il calcolo. Ad ogni modo per il caso in esame sono le forze di 
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pressione che contribuiscono maggiormente alla deformazione dell'ala. La 




Figura 5.25: Mesh sulla sezione Z=0. 
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Figura 5.26: Mesh sulla sezione Y=0. 
Per quanto riguarda il set up della simulazione si utilizza il solutore 
Pressure-based e come metodo di risoluzione il SIMLEC. 
Il modello di turbolenza scelto è il Realizable k-ε. Il flusso si considera 
incomprimibile (densità costante). 
Riguardo alla condizione al contorno di velocity inlet, si è sfruttata la 
funzionalità di FLUENT di ricevere dati da function esterne, scritte in 
linguaggio C, che possono essere interpretate o compilate (Figura 5.27).  
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Figura 5.27: Comando per interpretare una function. 
5.3 Impostazione dei modelli per l'analisi FSI 
Per eseguire una simulazione del comportamento aeroelastico dell'ala 
dell'AC62 si può utilizzare l'interfaccia grafica definendo i moduli che 
partecipano alla co-simulazione e collegando le celle del set up dei due 
moduli con quella di System Coupling come mostrato in Figura 5.28. 
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Figura 5.28: Connessione tra i moduli con l'interfaccia grafica. 
A questo punto all'interno di System Coupling stesso è possibile settare i 
parametri della co-simulazione. 
Come prima cosa bisogna definire le superfici tra le quali avviene il 
passaggio di dati nei due moduli e le grandezze coinvolte. Prima di fare ciò 
bisogna dare un' ulteriore impostazione sia a FLUENT che a 
MECHANICAL. 
In FLUENT deve essere abilitato il dynamic mesh e il movimento delle 




Figura 5.29: Definizione della dynamic mesh per la superficie del flap. 
In questo modo il campo di spostamento viene trasferito sulla griglia fluida 
delle tramite i metodi discussi nel capitolo 5. La condizione di remeshing è 
stata fissata per un valore della skewness maggiore di 0.9 insieme al 
metodo spring-based smoothing. Agli altri contorni si assegna la 
condizione "stationary". 
Nel modulo MECHANICAL si assegna la condizione fluid solid interface 




Figura 5.30: Assegnazione dell'interfaccia solido-fluido. 
A questo punto tutte le superfici sono disponibili all'interno di System 
Coupling per lo scambio di dati tra i due moduli. 
Si definisce quindi il Data Transfer specificando la source e il target side e 




Figura 5.31: Definizione del data transfer. 
Bisogna definire quattro data transfer. Le forze sul flap e sul main wing da 
FLUENT a MECHANICAL e gli spostamenti che fanno il percorso 
inverso. In Figura 5.32 viene riportato l’outline di System Coupling con i 
quattro Data transfer già creati. 
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Figura 5.32: Outline di System Coupling. 
Di seguito si sceglie il tipo di analisi: General è l'impostazione da scegliere 
se si vuol fare un'analisi stazionaria. Poi bisogna impostare il numero di 
step o di scambi di dati. Ci sono due modi del tutto equivalenti per analisi 
statiche: impostare un solo step con diversi sub-step (chiamati coupling 
iteration) all'interno di esso oppure si sceglie un numero di step senza 
ulteriori sub-step (la Figura 5.33 riassume questo aspetto). È stato utilizzato 
il primo metodo. 
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Figura 5.33: Differenza tra step e coupling iteration. 
Come ultimo parametro da impostare c'è la sequenza con cui vengono 
eseguiti i due solutori. Conviene che il primo step venga eseguito da 
MECHANICAL e l'ultimo da FLUENT che necessita di fare il controllo 
finale della griglia fluida. 
È possibile (nel modulo CFD-post), al termine della co-simulazione, fare il 
plot sulle superfici di interfaccia di una variabile che assume il valore 0 o 1 
a seconda che il nodi siamo mappati o meno. Ciò può essere utile per 
individuare possibili problemi o errori nella simulazione a seconda della 
quantità e della posizione dei nodi non mappati. 
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A questo punto è possibile fare l'update della soluzione. FLUENT ha 
eseguito 1000 iterazioni per ogni step mentre il numero di step imposto è 8. 
Durante l'esecuzione della soluzione viene scritto un file log e viene 
riportata graficamente la convergenza del data transfer come variazione del 
valore normalizzato tra due iterazioni. Nel file log sono riportati: il 
riassunto dei partecipanti alla co-simulazione, il sistema di unità di misura 
utilizzato e il mapping summary che riporta la percentuale di nodi mappati 
per entrambi i data transfer. Infine viene riportata, per ogni iterazione 
dell'analisi accoppiata, la convergenza dei singoli solutori e della co-
simulazione. 
5.4 Valutazione della convergenza 
La convergenza viene valutata attraverso la variazione del root mean square 
di ogni data transfer (cioè del dato che viene trasferito da una griglia 
all'altra). 
La simulazione si ferma una volta raggiunta la convergenza solo se è stato 
raggiunto il minimo numero di step imposto nel set up oppure se è stato 
raggiunto il massimo numero di step imposto anche se non si è raggiunta la 
convergenza. 
Per valutare la convergenza dei data transfer, ogni iterazione viene 
confrontata con quella precedente. La variazione del valore del data 
transfer tra due iterazione viene ridotta a un valore normalizzato e la 
convergenza viene calcolata rispetto a questo valore. La soglia di default 
sotto la quale si considera raggiunta la convergenza è 0,01. 
Il programma valuta la convergenza di due parametri e le riporta durante 
l'esecuzione dell'analisi accoppiata. Uno è  il massimo valore della 
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variazione normalizzata del data transfer tra due iterazioni e l'altro il RMS. 
Quest'ultimo viene utilizzato di default da System Coupling per valutare la 
convergenza della simulazione. 
Il RMS viene valutato come: 
RMS= √(∆̂ l )2
 
 
Dove ∆̂ l delta è il valore normalizzato del data transfer tra due iterazioni 
successive e viene misurato come: 
∆̂ l= ∆ l
0.5 ⋅ ((max ∣φ ∣ − min ∣φ ∣)+ ̄∣φ ∣)
 
 
φ è il valore del data transfer. 
Il denominatore è il fattore di normalizzazione e per le simulazioni 
stazionarie è uguale alla media tra il la massima variazione e la media dei 
valori del data transfer in tutti i punti dell'interfaccia di accoppiamento e 
per tutte le iterazioni. Se invece l'analisi è non stazionaria viene calcolato 
come media su una sola iterazione. 
Il numeratore ∆ l  è la variazione non normalizzata del data transfer tra due 
successive iterazioni ed è espressa da: 










 sono valori del data 
transfer dell'iterazione precedente e di quella attuale. 
Nel caso in esame non è stato utilizzato il metodo di convergenza basato su 
un valore di soglia dei residui sia per quanto riguarda la co-simulazione in 
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System Coupling sia per il calcolo aerodinamico in FLUENT ma è stato 
imposto un elevato numero di iterazioni per il calcolo CFD e un numero di 
scambi di dati tra i due codici ragionevole per un'analisi statica, ed 
osservato dall'andamento dei residui il numero di iterazioni a cui viene 
effettivamente raggiunta la convergenza. 
5.5 Risultati 
Il tempo impiegato per la simulazione aeroelastica, utilizzando 4 processori 
a 64 bit a 2.4 GHz con 16 GB di ram, è di circa 24h mentre per la 
simulazione fluidodinamica dell'ala rigida è circa 8h. 
 
 
Figura 5.34: Variazione del valore dei data transfer durante la co-simulazione. 
La Figura 5.34 mostra la variazione dei data transfer durante gli step della 
co-simulazione mentre la Figura 5.35 mostra il valore della risultante della 
forza sul flap e sul main wing per ogni step di System Coupling. Si può 
notare come dopo quattro step (o scambi di dati tra i due codici) il valore 
della forza sia già arrivato a convergenza. 
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Figura 5.35: Convergenza del valore della forza risultante sul flap e sull'ala. 
 
Figura 5.36: Convergenza dei residui. 
La Figura 5.36 mostra la convergenza dei residui del calcolo aerodinamico 
in FLUENT. Si può notare che ogni volta che c'è uno scambio di dati c'è 
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una brusca variazione dei residui essendo cambiato il campo 
fluidodinamico. Si noti inoltre che dopo il quarto step non ci sono più 
variazioni del campo fluidodinamico. Si è verificata la convergenza sia del 
problema fluidodinamico sia della simulazione aeroelastica. 
Nelle Figure 5.37 e 5.38 viene rappresentata la deformata dell'ala. Il valore 
più alto dello spostamento si ha sui flap e più in particolare nella zona dei 
flap element 2 e 3. Il longherone anteriore del main wing non si flette ma 
va leggermente in torsione. Lo skin subisce uno spostamento nell'ordine di 
20-30 mm tra due centine adiacenti. Questa deformazione potrebbe essere 
alleviata diminuendo il passo tra le centine o utilizzando uno spessore 




Figura 5.37: Deformata dell'ala in scala reale. 
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Figura 5.38: Deformata dell'ala: longheroni e centine. 
Nelle tre seguenti figure (Figure 5.39, 5.40 e 5.41) viene rappresentata la 
vista sul piano xy dell’ala deformata e non deformata. 
 
Figura 5.39: Vista dell'ala non deformata sul piano xy. 
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Figura 5.40: Vista della deformata sul piano xy in scala reale. 
 
 
Figura 5.41: Vista della deformata sul piano xy in scala amplificata 7 volte. 
Nelle tabelle seguenti sono riassunti i valori della portanza, della trazione 
(forza in direzione dell'asse barca) e del momento di rollio calcolati nelle 
simulazioni per ala rigida e per ala deformabile e la variazione in 
percentuale dovuta agli effetti aeroelastici. 
 75 
Tabella 6: Forze e momento sull'ala dell'AC62. 
 Portanza L(N) Trazione FX(N) Momento 
(Nm) 
Ala rigida 33873 5964 -437412 







Tabella 7: Variazione forze e momento sul main wing. 
 Portanza L(N) Trazione FX(N) Momento 
(Nm) 
Main wing (ala 
rigida) 
24048 6100 -318696 









Tabella 8: Forze e momento di rollio sul flap. 
 Portanza L(N) Trazione FX(N) Momento 
(Nm) 











Si possono notare le sensibili diminuzioni dei tre parametri nel caso di ala 
deformabile. Questi risultati non sono da correlare con l’effettivo 
comportamento dell’ala durante la competizione poiché intervengono altri 
fattori tra cui le regolazioni in tempo reale dell’equipaggio. 
 
 
Figura 5.42: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile. 
Dalla Figura 5.42 si vede che per l'ala rigida si ha un picco di aspirazione 
più alto sul dorso specialmente per quanto riguarda il main wing. Questo 
risultato è plausibile poiché il flap nella configurazione deformata ruota 
rispetto al main wing e di conseguenza è come se diminuisse la curvatura 
del profilo equivalente. Quindi il punto di ristagno si sposta verso il dorso 
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del main wing e il picco di aspirazione è più piccolo. Questo fenomeno 
conferma i valori della portanza riportati in precedenza. Nelle figure 5.43, 
5.44 e 5.45 si riportano i confronti tra i coefficienti di pressione sulla 
sezione Z=16 m (appartenente al flap element 3) durante due step 
successivi della co-somulazione. Si può osservare che per il terzo e quarto 
le curve dei Cp sono sovrapposte. 
 
 
Figura 5.43: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
i valori ottenuti nel primo e nel secondo step della co-simulazione. 
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Figura 5.44: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
i valori ottenuti nel secondo e nel terzo step della co-simulazione. 
 
Figura 5.45: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
i valori ottenuti nel terzo e nel quarto step della co-simulazione. 
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Vengono fatti gli stessi confronti anche per la sezione a Z=13.5 m (che 
appartiene al flap element 2) nelle figure 5.46, 5.47 5.48 5.49, per la 
sezione a Z=4 m (che appartiene al flap element 1) nelle Figure  5.50, 5.51 
e 5.52 e per la sezione a Z=24 m (che appartiene al flap element 4) nelle 
figure 5.53, 5.54 e 5.55. Per le ultime due sezioni citate non viene riportato 
il confronto tra terzo e quarto step essendo già raggiunta la convergenza al 
terzo scambio di dati a causa della minor deformazione da esse subita. 
 
 
Figura 5.46: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra ala rigida e ala deformabile. 
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Figura 5.47: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra i valori ottenuti nel primo e nel secondo step della co-simulazione. 
 
Figura 5.48: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra i valori ottenuti nel secondo e nel terzo step della co-simulazione. 
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Figura 5.49: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra i valori ottenuti nel terzo e nel quarto step della co-simulazione. 
 
Figura 5.50: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=4 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile. 
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Figura 5.51: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=4 m. Confronto tra i 
valori ottenuti nel primo e nel secondo step della co-simulazione. 
 
Figura 5.52: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=4 m. Confronto tra i 
valori ottenuti nel secondo e nel terzo step della co-simulazione. 
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Figura 5.53: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=24 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile. 
 
Figura 5.54: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=24 m. Confronto tra 
i valori ottenuti nel primo e nel secondo step della co-simulazione. 
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Figura 5.55: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=24 m. Confronto tra 
i valori ottenuti nel secondo e nel terzo step della co-simulazione. 
È stata fatta anche una seconda simulazione utilizzando un materiale con 
minor rigidezza per i longheroni anteriori del main wing e dei flap element. 
Il materiale utilizzato è il composito in fibra di carbonio M40J le cui 
proprietà  sono riassunte in Tabella 9. 














Figura 5.56: Deformata dell'ala in scala reale. 
La Figura 5.56 mostra la deformata dell'ala. Si noti la differenza dello 
spostamento rispetto alla prima simulazione (Figura 5.37) mentre 
l'andamento qualitativo è lo stesso. É un risultato atteso dato il minor 
modulo a taglio del materiale utilizzato per modellare i longheroni. 
Nella Tabella 10 vengono riportati i valori delle forze e momento con di 
rollio le rispettive variazioni percentuali rispetto ai valori ottenuti con la 
prima simulazione. 
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Tabella 10: Forze e momento sull'ala dell'AC62: Confronto tra le due simulazioni. 
 
















In Figura 5.57 si riporta analogamente alla prima simulazione il Cp per ala 
rigida e ala deformabile sulla sezione a Z=16 m. 
 
 
Figura 5.57: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile (seconda simulazione). 
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Figura 5.58: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=16 m. Confronto tra 
la prima e la seconda simulazione. 
In Figura 5.58 si nota che il picco di aspirazione sul dorso è più grande per 
la prima simulazione. Infatti essendo maggiori gli spostamenti dei flap 
element nella seconda simulazione il punto di ristagno si sposta verso il 
dorso e di conseguenza diminuisce il picco di aspirazione. 
Di seguito, nelle Figure 5.59 - 5.64, vengono riportate le variazioni 
dell'andamento del Cp tra le due simulazioni e tra ala rigida e ala 
deformabile per le sezioni a Z=13.5 m, Z=4 m e Z= 24 m. 
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Figura 5.59: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra ala rigida e ala deformabile (seconda simulazione). 
 
Figura 5.60: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=13.5 m. Confronto 
tra la prima e la seconda simulazione. 
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Figura 5.61: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=4 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile (seconda simulazione). 
 
Figura 5.62: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=4 m. Confronto tra 
la prima e la seconda simulazione. 
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Figura 5.63: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=24 m. Confronto tra 
ala rigida e ala deformabile (seconda simulazione). 
 
Figura 5.64: Coefficiente di pressione su una sezione posta a z=24 m. Confronto tra 




In questo tesi è stata messa a punto una procedura per studiare problemi di 
interazioni fluido-struttura interfacciando due solutori interni al pacchetto 
ANSYS: FLUENT e MECHANICAL. Lo scambio di dati tra i due codici 
avviene grazie a un terzo modulo, System Coupling, sempre interno ad 
ANSYS, che ha già implementate al suo interno tecniche per il 
trasferimento dei dati da un solutore all'altro mentre FLUENT provvede 
alla deformazione della griglia fluida. Il metodo detto co-simulazione 
permette di effettuare simulazioni sia statiche che dinamiche e consente di 
utilizzare modelli indipendenti tra loro per il problema strutturale  per 
quello aerodinamico. 
È stato studiato il comportamento aeroelasto-statico dell'ala di un 
catamarano da competizione AC62. Le griglie di calcolo, specialmente 
quella fluida, non sono estremamente raffinate per non appesantire troppo il 
calcolo. Le simulazioni sono state fatte considerando la stessa condizione 
del flusso a monte (incidenza e modulo della velocità). 
È stato possibile analizzare: le deformazioni dell'ala, le variazioni del 
coefficiente di pressione tra ala non deformabile e ala deformabile su due 
sezioni rappresentative della deformazione dell'ala stessa, e le variazioni 
dei valori della portanza, della forza di trazione e del momento ribaltante 
tra ala indeformabile e ala deformabile. I risultati mostrano lo spostamento 
massimo dell'ala che si ha in corrispondenza del bordo di uscita dei flap 
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element 2 e 3. La diminuzione di portanza e della forza di trazione mostra 
l'importanza degli effetti aeroelastici. La diminuzione di portanza è 
confermata dal profilo del Cp su una sezione rappresentativa dell'ala che 
mostra la diminuzione del picco di aspirazione sul dorso (e l'aumento del 
picco sul ventre) rispetto al caso di ala non deformabile. 
6.2 Sviluppi futuri 
La procedura potrebbe essere utilizzata in tutti i settori in cui ci sono 
fenomeni di interazione tra fluido e struttura. 
Il passo successivo potrebbe essere lo studio del comportamento dinamico 
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